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Общая характеристика работы 

 Актуальность темы исследования 

Актуальность исследования определяется повышением требований произ-

водителей летательной техники к точности и достоверности экспериментальных 

данных, получаемых в аэродинамических трубах. Требования, в свою очередь, 

диктуются повышением как безопасности полета летательных аппаратов, так и 

экономической эффективности транспортных самолетов. Наиболее высокие тре-

бования предъявляются производителями гражданских самолетов к коэффици-

енту сопротивления 0,00005–0,0001
axc    и углу атаки   ±0,005–0,01°. 

 

 Степень разработанности темы 

 

 Измерение аэродинамических сил и моментов 

Конструкция калибровочных стендов ЦАГИ, предназначенных для калиб-

ровки тензометрических весов, требует дополнительного пересчета коэффициен-

тов уравнений измерения весов при переходе из измерительной системы коор-

динат стенда в систему координат весов (В. П. Гусев и В. И. Тихомиров, А. А. 

Большакова и др.), что приводит к дополнительным погрешностям в уравнениях 

измерения (J. Wang). Весы закреплены в основании стенда с помощью элемента 

крепления весов, а известные нагрузки приложены к элементу крепления модели 

с помощью калибровочного приспособления. В диссертации предложен новый 

метод калибровки тензометрических весов на калибровочных стендах ЦАГИ, 

следуя которому весы закрепляются в основании стенда посредством элемента 

крепления модели, а нагрузки прилагаются к элементу крепления весов. В этом 

случае не требуется дополнительный пересчет коэффициентов уравнений изме-

рения, поскольку измерительные системы координат стенда и весов совпадают. 

 Согласно существующей методике нулевые показания тензовесов при 

испытаниях в аэродинамических трубах выбираются из трех вариантов (А. М. 

Харитонов): 1) нулевых показаний до опыта; 2) нулевых показаний после опыта; 

3) среднеарифметических значений нулевых показаний до и после опыта. B. F. R. 

Ewald отмечает влияние температуры на изменение нулевых показаний и 

возможность использования простых поправок для устранения этого влияния. В. 

Н. Андреев и др. предлагают линейную зависимость изменения нулевых 

показаний тензометрических весов от времени пуска трубы. В диссертации раз-

работан метод определения поправок к нулевым показаниям тензометрических 

весов, в котором используются измерения температуры чувствительных элемен-

тов весов. 

 В последнее время актуальной стала проблема измерения с помощью тен-

зометрических весов нестационарных аэродинамических нагрузок, действующих 

на модели летательных аппаратов (ЛА) и их элементы в аэродинамических тру-

бах. Вследствие упругости чувствительных элементов весы представляют собой 

динамическую систему. Этим обусловлена сложность решаемой проблемы: изме-

рение динамических нагрузок осуществляется динамической системой. Неста-
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ционарные аэродинамические нагрузки на модель ЛА появляются под воздейст-

вием пульсаций потока, его отрывов на элементах модели, вынужденных колеба-

ний или движения модели в потоке по заданной траектории и приводят к возник-

новению колебаний весов, модели и ее элементов (C. Young et al., R. D. Buehrle et 

al.). Другим источником возбуждения колебаний модели является быстрое нарас-

тание скорости потока в трубах периодического и кратковременного действия. 

Эти нестационарные нагрузки вызывают колебания модели на весах и поддержи-

вающем устройстве (L. Bernstein, Yu. P. Gounko, et al., D. J. Mee). В таких усло-

виях возникают инерционные силы и моменты, связанные с колеблющимися мас-

сами модели и метрической частью весов. Кроме того, центробежные силы и 

соответствующие моменты порождаются угловыми колебаниями модели и весов 

(L. Bernstein, А. Н. Жук и др.). Инерционные и центробежные нагрузки представ-

ляют собой систематические погрешности при определении аэродинамических 

сил и моментов в эксперименте и должны быть исключены из результатов изме-

рений. Вес модели и метрической части тензометрических весов также влияет на 

их показания. Это влияние является систематической погрешностью (В. Р. Бер-

тынь и др.). Задача определения сил и моментов при непрерывном изменении 

угла атаки модели с небольшой скоростью решена для квазистатического случая, 

когда данные измерений усредняются на небольшом интервале времени (M. B. 

Rivers et al.) или аппроксимируются набором полиномов (K. D. Bukharov  et al.). 

Скорость изменения углов атаки в квазистатическом эксперименте не превышает 

1 гр./с. При таких скоростях колебания весов на собственных частотах не возни-

кают и возбуждаются только колебания поддерживающего устройства. Разрабо-

таны методы определения с помощью пятикомпонентных тензометрических ве-

сов производных аэродинамических коэффициентов моделей летательных аппа-

ратов при их свободных (V. N. Begovshits et al.) или вынужденных (A. N. Zhuk et 

al.) колебаниях в потоке (отсутствует продольная компонента). Частота свобод-

ных колебаний не превышает 50 Гц, а вынужденных — 15 Гц. Эти частоты суще-

ственно ниже собственной частоты весов, и поэтому колебания весов на собст-

венной частоте не возбуждаются. G. E. Burt и J. C. Uselton предложили метод 

определения поправки, компенсирующей инерционную силу в процессе измере-

ния синусоидальной силы с помощью однокомпонентных тензометрических 

весов. Авторы оценивают относительную погрешность определяемой нестацио-

нарной силы величиной 10,3%. 

 Наиболее сложной является задача измерения аэродинамических нагрузок 

в трубах кратковременного действия (ударных, импульсных) и трубах Людвига. 

Сложность ее обусловлена очень быстрым пуском установки и малым временем 

существования потока, не превышающем, как правило, 100 мс (L. Bernstein, Y. 

Wang, et al., А. А. Маслов и др., А. М. Харитонов, В. В. Богданов и др., М. А. 

Котов и др.). В данном случае зависимость скоростного напора от времени пред-

ставляет собой функцию, близкую по форме к ступенчатой функции Хэвисайда. 

При этом возбуждаются колебания державки и весов на их собственных частотах 

(L. Bernstein, Y. Wang, et al.). Согласно существующим методам измерения на-

грузок в трубах кратковременного действия модель ЛА и тензометрические весы 

в основном моделируются как линейная динамическая система. При этом дина-
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мическая система рассматривается в рамках концепции «черного ящика». Неод-

нородное уравнение движения второго порядка решается на основе преобразо-

вания Лапласа. Связь между приложенной нагрузкой и сигналом весов представ-

ляется в виде интеграла-свертки (L. Bernstein, G. E. Burt и J. C. Uselton, Yu. P. 

Gounko, et al., D. J. Mee, N. Sahoo, et al., M. M. Abdel-Jawad et al., P. Vadassery et 

al.). Такой подход приводит к некорректной постановке математической задачи. 

Коэффициенты уравнения определяются при приложении известной динами-

ческой нагрузки — ступенчатой функции Хэвисайда и (или) ее производной — 

-функции Дирака. Недостатком этого метода является отсутствие физической 

модели, адекватно отражающей систему «модель — тензометрические весы — 

поддерживающее устройство», что позволяет применять данный метод только в 

ударных, импульсных АДТ и трубах Людвига. Кроме того, воздействие потока 

при пуске установки трудно измерить, что влияет на величину погрешности в 

определении коэффициентов уравнения динамической системы. Погрешность 

измерения усредненной силы с помощью этих методов составляет от 3% (D. J. 

Mee) до 4,7% (Y. Wang и др.), а нестационарной силы ~10% (G. E. Burt, J. C. 

Uselton, D. J. Mee, М. В. Сенянский). Г. Л. Гродзовский, В. В. Богданов и С. Т. 

Ромашкин предложили фильтрационное подавление шума и всех собственных 

частот колебаний. При этом аэродинамическая нагрузка рассматривается в виде 

ступенчатой функции с широкополосным шумом. Метод подавления нескольких 

первых мод колебаний системы с помощью цифрового фильтра динамической 

коррекции предложен В. В. Богдановым, С. М. Дроздовым и Р. А. Казанским. А. А. 

Маслов и др. предложили метод обработки сигнала однокомпонентного динамо-

метра с помощью показаний акселерометра, установленного на элементе крепле-

ния динамометра. Метод позволяет провести коррекцию сигнала динамометра с 

помощью преобразования Фурье. Множитель при измеренном ускорении опре-

делялся в опытах с приложением импульсного воздействия к элементам крепле-

ния модели и динамометра. Метод применим только для динамометра с одной 

степенью свободы. 

 Выполненный обзор литературы показывает, что существующие методы 

применимы лишь для частных задач и нет единого подхода к решению задачи 

измерения нестационарных аэродинамических нагрузок. Часть методов охваты-

вает диапазон частот, которые значительно меньше собственной частоты весов. 

В существующих методах не используются физические модели, адекватно отра-

жающие систему «модель — тензометрические весы — поддерживающее устрой-

ство». В диссертации разработан универсальный метод, который позволяет изме-

рять три компоненты искомой нестационарной силы и три компоненты искомого 

нестационарного момента с помощью тензометрических весов во всем рабочем 

диапазоне их частот, включая собственную. Метод основан на применении изве-

стной физической модели тензометрических весов в виде пружины с демпфиро-

ванием. Задача измерения нестационарных нагрузок решена для общего случая, 

когда система координат тензометрических весов является неинерциальной. 
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Измерение углов тангажа и крена 

В пересчете аэродинамических коэффициентов при переходе из измери-

тельной системы координат в скоростную возникает дополнительная погреш-

ность в определении коэффициентов, обусловленная погрешностью измерения 

углов тангажа, крена и рыскания. Наибольшую точность измерения углов танга-

жа и крена обеспечивают компенсационные маятниковые акселерометры с замк-

нутой обратной связью — сложные электромеханические устройства, которые 

представляют собой динамическую систему (А. Lawrence, A. A. Gavrilov, et al.). 

Маятниковые акселерометры широко применяются в аэродинамических трубах 

для измерения квазистационарных углов тангажа и крена с использованием одно-

компонентной математической модели измерения углов (J. Quest и D. Schimanski, 

F. Jaarsma и A. Elsenaar, B. L. Crawford, D. E. Fuller, R. L. Watzlavick, et al., T. Fin-

ley и Р. Tcheng, R. Marshall и D. Landman, K. G. Toro и P. A. Parker). Колебания 

системы «модель — тензометрические весы — поддерживающее устройство» 

приводят к появлению тангенциального и центробежного ускорения. Последнее 

направлено вдоль продольной оси весов и оси чувствительности акселерометра и 

является систематической погрешностью измерения угла тангажа. P. H. Fuykschot 

предложил метод определения систематической погрешности, основанный на 

вычислении радиусов колебаний в горизонтальной и вертикальной плоскостях и 

касательной скорости с помощью двух дополнительных линейных акселеро-

метров. Данный метод был расширен R. D. Buehrle et al., Y. Gang et al. и включил 

несколько мод колебаний. Поскольку для сигнала маятникового акселерометра 

использовался фильтр с частотой среза 1 Гц, метод можно применять только для 

квазистационарного случая. 

 Выполненный обзор показывает, что задача измерения углов тангажа и 

крена модели летательного аппарата в аэродинамической трубе с помощью маят-

никового акселерометра решена только для квазистационарного случая с исполь-

зованием однокомпонентной математической модели акселерометра. 

 В диссертации предложена трехкомпонентная математическая модель 

одноосевого акселерометра как средства измерения углов тангажа и крена, кото-

рая повышает точность измерения при наличии поперечных ускорений. Разра-

ботан новый универсальный метод измерения нестационарных углов тангажа и 

крена моделей летательных аппаратов в аэродинамических трубах с помощью 

маятникового акселерометра. Метод позволяет определять углы в широком диа-

пазоне частот колебаний корпуса акселерометра, включая и его собственную 

частоту. Задача измерения нестационарных углов решена для общего случая, 

когда акселерометр находится в неинерциальной системе координат.  

 

 Измерение параметров потока 

В аэродинамических трубах дозвуковых и трансзвуковых скоростей испы-

тания проводятся при различных состояниях атмосферы, что приводит к измене-

нию состава воздуха в трубе. Наиболее изменчивым параметром воздуха в аэроди-

намическом эксперименте является массовая концентрация водяных паров. С. А. 

Христианович и др. предложили поправку к удельной газовой постоянной, обус-
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ловленную влиянием влажности потока. Поправки к плотности, удельной тепло-

емкости, показателю адиабаты, скорости звука и коэффициенту кинематической 

вязкости воздуха определены М. И. Хейфецем. N. E. Mease et al. рассмотрели 

влияние относительной влажности на плотность воздуха. В диссертации получе-

ны обусловленные влиянием влажности поправки к скорости, скоростному напо-

ру, числам Маха и Рейнольдса потока в дозвуковых и трансзвуковых АДТ при 

условии отсутствия конденсации влаги в потоке. 

 Для измерения квазистационарного и нестационарного полного и статичес-

кого давления потока наиболее часто применяют комбинированные приемники 

типа Пито — Прандтля (A. Wagner et al., J. Dunham, W. Wuest, V. Wendt и M. Simen, 

S. J. Ruffer и D. C. Berridge, Y. V. Gromyko, et al., G. Grossir et al., C. L. Mai и R. D. 

Bowersox). Датчики давления устанавливают в приемнике по возможности так, 

чтобы их чувствительный элемент находился заподлицо с поверхностью прием-

ника. Это обеспечивает максимальный диапазон частот измеряемого давления. 

Наличие различных примесей в потоке и высокая температура газа в высо-

коэнтальпийных потоках приводят к разрушению чувствительных элементов (A. 

Wagner et al., G. Grossir et al.). Одним из решений этой проблемы является 

создание протяженной полости — буферной области между датчиком и потоком 

(A. Seifert и L. T. Pack, J. P. Giovanangeli, Y. Tsuji и T. Ishihara, A. Wagner, et al., 

G. Grossir et al.), в которой частица, движущаяся в потоке, тормозится и не повре-

ждает датчик давления. Эта буферная область состоит из полости и приемного 

отверстия и представляет собой резонатор Гельмгольца (H. Helmholtz). Наличие 

резонатора требует определения динамических характеристик приемника. F. R. 

F. Theodoro et al. определяли их в ударной трубе. R. Brandão и О. Schnitzer иссле-

довали резонатор Гельмгольца с помощью метода сращиваемых асимптотичес-

ких разложений. A. Seifert и L. T. Pack воздействовали на приемник Пито и уста-

новленный рядом микрофон дискретными тонами и белым шумом. В результате 

получили полином 2-й степени для коррекции амплитуд в спектре сигнала дат-

чика в диапазоне до 95% от резонансной частоты приемника. J. P. Giovanangeli 

измерял нестационарные полное и статическое давления с помощью приемников 

типа Пито — Прандтля с внутренней полостью в диапазоне частот меньше соб-

ственной частоты приемников. Y. Tsuji и T. Ishihara использовали приемник ста-

тического давления с полостью между приемным отверстием и датчиком. Они 

оценивали резонансную частоту приемника и проводили исследования в диапа-

зоне частот меньше резонансной. Выполненный обзор литературы показывает, 

что нестационарное давление в экспериментальных исследованиях измеряют в 

диапазоне частот, которые меньше собственной частоты приемника. 

 В диссертации разработан вариант классического приемника типа Пито — 

Прандтля, в котором датчик давления, установленный в насадке, смещается 

относительно оси приемного отверстия, что значительно повышает живучесть 

датчика и уменьшает объем внутренней полости. Разработан новый метод изме-

рения нестационарного давления таким приемником в широком диапазоне час-

тот, включая собственную частоту колебаний газа в приемном отверстии. 
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 Цель работы — повышение точности определения квазистатических и 

нестационарных аэродинамических характеристик моделей летательных аппа-

ратов в аэродинамических трубах. 

Задачи работы 

Для достижения поставленной цели в работе следовало разработать 

устройства для измерения нестационарных нагрузок, давления, углов тангажа и 

крена, создать математические модели измерительных устройств, методы 

определения систематических погрешностей и методы их исключения из резу-

льтатов измерений, а также изучить следующие систематические погрешности: 

1. Влияние температуры на показания тензометрических весов и маятни-

ковых акселерометров. 

2. Влияние массы модели и метрических частей компонент тензометри-

ческих весов на их показания. 

3. Влияние поперечных ускорений на показания одноосевых маятниковых 

компенсационных акселерометров. 

4. Влияние вибраций тензометрических весов и маятниковых компенса-

ционных акселерометров на их показания. 

5. Влияние резонатора Гельмгольца, образованного полостью и приемным 

отверстием приемника воздушного давления, на показания датчика, располо-

женного в полости. 

6. Влияние влажности потока в аэродинамической трубе на его параметры. 

 

 Соответствие диссертации паспорту научной специальности 

Содержание диссертации соответствует паспорту научной специальности 

2.5.12. Аэродинамика и процессы теплообмена летательных аппаратов, в 

частности, следующим направлениям исследований: 

 «Теоретические, расчетные и экспериментальные исследования обтекания 

летательных аппаратов, объектов авиационной и ракетно-космической техники и 

их частей установившимися и неустановившимися потоками газовых сред» — 1; 

«Разработка средств и методов экспериментальных исследований, аэроди-

намических и тепловых исследований (методики, установки, летный экспери-

мент)» — 10; 

«Экспериментальные и теоретические исследования силового, теплового 

и физико-химического взаимодействия газообразных сред с поверхностями эле-

ментов конструкции из различных конструкционных материалов» — 11. 

 

 Научная новизна исследования 

 Разработан метод, который позволяет измерять с высокой точностью век-

тор нестационарной аэродинамической силы и вектор нестационарного аэроди-

намического момента с помощью тензометрических весов, нестационарные углы 

тангажа и крена с помощью маятниковых акселерометров, нестационарное дав-

ление при наличии полости между датчиком и приемным отверстием приемни-

ка воздушного давления в аэродинамических трубах. Метод обеспечивает изме-
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рения в широком диапазоне частот, включая собственную частоту измеритель-

ных устройств. Задача решена для общего случая, когда система координат тен-

зометрических весов и акселерометра является неинерциальной. 

Разработана трехкомпонентная математическая модель одноосевого маят-

никового акселерометра как средства для измерения углов тангажа и крена, кото-

рая учитывает влияние ускорения, приложенного перпендикулярно к его оси 

чувствительности. 

Впервые получено влияние влажности потока на скорость потока, скоро-

стной напор, числа Маха и Рейнольдса в дозвуковых и трансзвуковых аэроди-

намических трубах при условии, что отсутствует конденсация влаги в потоке. 

 

 Теоретическая значимость работы 

 Теоретическая значимость работы заключается в постановке и аналити-

ческом решении трех смешанных задач теоретической механики: 

1. Определение векторов нестационарной аэродинамической силы и неста-

ционарного аэродинамического момента, действующих на модель летательного 

аппарата в аэродинамической трубе, с использованием показаний шестиком-

понентных тензометрических весов. 

2. Определение нестационарных углов тангажа и крена модели летатель-

ного аппарата в аэродинамической трубе с использованием показаний маятни-

ковых компенсационных акселерометров. 

3. Определение нестационарного давления в аэродинамической трубе при-

емниками воздушного давления, у которых имеется полость между приемным 

отверстием и датчиком, расположенным внутри приемника. 

 

 Практическая значимость работы 

Разработанная методика обработки результатов испытаний на тензометри-

ческих весах позволила существенно повысить точность результатов испытаний 

за счет выявления систематических погрешностей и исключения их из результа-

тов испытаний. Разработанная методика свела случайные погрешности опреде-

ления квазистатических коэффициента сопротивления и угла атаки до уровня 

требований производителей транспортных самолетов: 0,00005–0,0001
axc    и 

  ±0,005–0,01°. Такой уровень случайных погрешностей позволяет сокращать 

программы экспериментальных исследований моде-лей летательных аппаратов в 

аэродинамических трубах за счёт уменьшения количества повторных испытаний. 

Разработанная методика измерения нестационарных аэродинамических 

характеристик может быть использована для обработки результатов испытаний 

моделей летательных аппаратов и их элементов в аэродинамических трубах 

кратковременного, периодического и непрерывного действия с применением 

тензометрических весов и маятниковых компенсационных акселерометров. 
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Методология и методы исследования 

 Разработка методики основывается на подходе профессора Н. Е. Жуков-

ского: создание измерительного устройства — построение математической моде-

ли измерений — верификация математической модели измерений — измерение 

физических явлений с помощью разработанного устройства (экспериментальная 

проверка). 

Созданы и запатентованы четыре измерительных устройства для опреде-

ления нестационарных аэродинамических характеристик моделей летательных 

аппаратов в аэродинамических трубах. Разработаны методы измерений квазиста-

тических и нестационарных аэродинамических характеристик моделей летатель-

ных аппаратов в аэродинамических трубах с помощью существующих и создан-

ных устройств. Методы базируются на решении трех смешанных задач теорети-

ческой механики, Разработанные методы верифицированы опытами с приложе-

нием ступенчатого или импульсного воздействия и проверены в трансзвуковой 

аэродинамической трубе и трубе Людвига. 

 Положения, выносимые на защиту 

 На защиту выносятся методы определения нестационарных аэродинами-

ческих характеристик моделей летательных аппаратов с помощью тензометри-

ческих весов в аэродинамических трубах с высокой точностью: 

1. Методы измерения векторов нестационарной аэродинамической силы и 

нестационарного аэродинамического момента, нестационарных углов тангажа и 

крена, нестационарного давления при наличии полости между датчиком и прием-

ным отверстием приемника воздушного давления в аэродинамических трубах. 

2. Методы учета влияния температуры на показания тензометрических 

весов и маятниковых акселерометров. 

3. Метод учета влияния влажности воздуха на скорость потока, скоростной 

напор, числа Маха и Рейнольдса в дозвуковых и трансзвуковых аэродинамичес-

ких трубах при условии, что отсутствует конденсация влаги в потоке. 

 

 Степень достоверности результатов исследований 

 Разработанные методы основаны на известных соотношениях механики 

твердого тела, жидкости и газа. В диссертации решены смешанные задачи теоре-

тической механики, сводящиеся к обыкновенным дифференциальным уравнениям 

второго порядка, свойства решений которых известны. Методы верифицированы 

широко распространенными опытами с приложением ступенчатого или импульс-

ного воздействия и апробированы в трансзвуковой аэродинамической трубе и 

трубе Людвига. 

 Реализация результатов работы 

 Методика внедрена в программу обработки квазистатических результатов 

испытаний программного комплекса «Поток» в аэродинамических трубах Т-128 

ЦАГИ, АУ-1 и АУ-2 АО «ГосМКБ «Радуга» имени А. Я. Березняка». Результаты 

работы используются на протяжении 15 лет при измерении в аэродинамической 
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трубе Т-128 квазистатических аэродинамических характеристик моделей летате-

льных аппаратов Су-57, Як-130, Ту-334, Ту-324, SSJ-100, МС-21, А-380, ERJ-170, 

ERJ-190, Legacy-600, Legacy-450, Phenom-100, Phenom-300, ARJ-21, модели сверх-

звукового самолета по проекту Европейской 6-й рамочной программы HISAC, 

модели спускаемого аппарата Pre-X, моделей мотогондол SaM-146 и ПД-8. 

 

 Апробация работы 

 Результаты исследований, приведенные в диссертационной работе, доло-

жены и обсуждены на видеосеминаре по аэромеханике ЦАГИ — ИТПМ СО РАН 

— СПбПУ — НИИМ МГУ (2024 г.), на семинаре Лаборатории радиационной 

газовой динамики Института проблем механики им. А. Ю. Ишлинского РАН 

(2024 г.) и 32-х всероссийских и международных научно-технических конферен-

циях: ХХIII, XXV, XXVII, XXIX, XXXII научно-технические конференции по 

аэродинамике; XI, XII, XV, XVI всероссийские школы-конференции молодых 

ученых «Проблемы механики: теория, эксперимент и новые технологии»; III–V 

отраслевые конференции по измерительной технике и метрологии для исследо-

ваний летательных аппаратов КИМИЛА; 57-я научная конференция МФТИ; XIII 

всероссийский съезд по теоретической и прикладной механике; Седьмая откры-

тая всероссийская (XIX научно-техническая) конференция по аэроакустике; 51 

школа-конференция «Актуальные проблемы механики»; Десятая юбилейная рос-

сийская конференция «Вычислительный эксперимент в аэроакустике и аэроди-

намике»; XXI, XXII международные школы-семинары «Модели и методы аэро-

динамики»; 8th, 9th, 10th, 11th International Symposiums on Strain-Gauge Balances; 

29th, 30th Congresses of the International Council of the Aeronautical Sciences (ICAS); 

AIAA SciTech, 2015, 2019; 2nd Joint Conference of STAI & SATA; International Con-

ference on the Methods of Aerophysical Research (ICMAR-2016, 2018, 2020, 2024). 

Структура и объем работы 

Диссертация состоит из введения, пяти глав, заключения, списка литера-

туры, включающего 190 наименований, содержит 77 рисунков и 17 таблиц. Об-

щий объем диссертации составляет 250 страниц. 

Исследования, представленные в разделах 1.3, 4.1, 4.3, 4.5, 5.1 и 5.2 

диссертации, проведены при поддержке Российского научного фонда, проект 

№ 23-19-00041. 

Краткое содержание работы 

 Во введении выполнен обзор известных исследований по теме диссерта-

ции, представлены общие сведения о тензометрических весах и маятниковых 

компенсационных акселерометрах, выявлены направления исследования, обос-

нована актуальность темы диссертации, сформулированы цель и задачи работы, 

научная новизна, теоретическая и практическая значимость результатов, приве-

дены положения, выносимые на защиту, обоснована степень достоверности 

работы, представлены апробация работы и список статей по теме диссертации, 

реализация её результатов, объём и структура диссертации. 
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 В первой главе разработаны методы измерения с помощью тензометри-

ческих весов: метод калибровки тензометрических весов на калибровочных стен-

дах ЦАГИ; метод учета влияния веса модели и веса компонент тензометричес-

ких весов на их показания; метод определения коэффициента температурной 

чувствительности тензометрических весов; метод учета влияния температуры на 

нулевые показания тензометрических весов, метод измерения векторов нестаци-

онарных аэродинамических силы и момента в аэродинамических трубах с помо-

щью шестикомпонентных тензометрических весов; два метода измерения массы 

движущегося объекта с помощью однокомпонентного динамометра. В диссерта-

ции используются общепринятые уравнения измерения тензометрических весов 

в виде полинома 2-й степени (B. F. R. Ewald, В. В. Богданов и В. С. Волобуев): 

                                 
6 6 6

1, 1

,i
i i i ij j rs r s

j j i r s r

X a N a X a X X
   

                                       (1) 

где Xi — нагрузка на i-ю компоненту весов; Ni — выходной сигнал i-й компо-

ненты; ai — коэффициент чувствительности i-й компоненты; aij и i

rsa — коэффи-

циенты i-й строки матрицы соответственно линейных и нелинейных взаимных 

влияний компонент. 

В диссертации предложен новый метод калибровки тензометрических 

весов на калибровочных стендах ЦАГИ типа 6ГС-20, согласно которому весы 

закреплены в основании стенда с помощью элемента крепления модели, а нагру-

зки приложены к элементу крепления весов. Ось весов ОY совпадает с осью сте-

нда OY. При этом нагрузки, задаваемые стендом, действуют на элемент крепле-

ния модели. Их можно выразить следующим образом: 

Xв = Хст, Yв = –Yст, Zв = Zст, Mx в= Mx ст, My в = –My ст, Mz в = Mz ст, 

где индексы «в» и «ст» характеризуют нагрузки в системах координат весов и 

стенда соответственно. 

Для верификации метода выполнена калибровка шестикомпонентных 

внутримодельных тензометрических весов 6ЭВ-128-19 по классическому и ново-

му методу. Для корректного сопоставления полученных результатов уравнения 

измерения тензометрических весов по классическому методу пересчитывались 

при переходе в систему координат, связанную с элементом крепления модели, с 

применением стандартных формул пересчета (В. Г. Микеладзе и В. М. Титов). 

Для оценки погрешностей нового метода использовались разности между прило-

женными нагрузками, измеренными динамометрами стенда, и нагрузками, вы-

численными по показаниям тензометрических весов с помощью уравнений изме-

рения, полученных классическим методом. Среднеквадратичные отклонения 

(СКО) разностей, отнесенные к диапазону стенда, представлены в таблице 1. 

 
Таблица 1 — Приведенные погрешности результатов 

калибровки по новому методу 

Компонента X Y Z Mx My Mz 

СКО (%) 0,03 0,02 0,06 0,07 0,12 0,02 
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СКО результатов калибровки по новому методу не превышает паспортной 

погрешности стенда (0,1%). Таким образом, новый метод калибровки тензомет-

рических весов можно применять на стендах типа 6ГС-20. В этом методе, в отли-

чие от классического, отсутствует операция пересчета приложенных нагрузок 

при переходе в систему координат, связанную с метрической частью весов, что 

обеспечивает его более высокую точность. Так, например, относительная погреш-

ность продольной силы при пересчете из нормальной системы координат в свя-

занную с метрической частью весов составляет ~0,07% при характерной погреш-

ности измерения угла 0,05°. 

Влияние статической составляющей температуры тензометрических весов 

приводит к изменению их коэффициентов чувствительности ai в уравнении (1). 

Поправка к коэффициентам вводится в следующем виде (B. F. R. Ewald): 

                                              к/(1 ( )),c
i i iХ X k t t                                                   (2) 

где c
iХ — показания i-й компоненты весов с температурной поправкой; iX  — 

показания i-й компоненты весов; ik  — коэффициент температурной чувстви-

тельности; t — температура весов; кt  — температура весов при их калибровке. 

Как правило, метод определения коэффициента температурной чувствите-

льности заключается в калибровке тензометрических весов на калибровочном 

стенде с термокамерой, которая позволяет варьировать температуру весов. При 

отсутствии специализированных калибровочных стендов с термокамерой коэф-

фициент температурной чувствительности определяется в процессе измерения 

веса одной и той же модели при различной температуре весов. Суммарный вес 

модели MG  и метрической составляющей xG  продольной компоненты весов Х 

определяется при изменении угла тангажа  весов: 

                                                 ( )sinM xХ G G                                                    (3) 

Используя уравнения (2) и (3), получим выражение для коэффициента тем-

пературной чувствительности: 

                                              0 01/( ) ( )/x M x M xk G G d G G dt                                                  (4) 

где 
0
МG  — вес модели при температуре весов, равной температуре весов при 

калибровке кt ; MG  — вес модели при температуре весов t; xG  — вес метри-

ческой составляющей продольной компоненты весов при температуре весов t; 
0
xG  — вес метрической составляющей продольной компоненты при температуре 

весов при калибровке. 

Измерение веса модели и метрической части продольной компоненты про-

водилось многократно между повторными испытаниями в трансзвуковой аэро-

динамической трубе Т-128. Температура весов в процессе испытаний изменя-

лась, поскольку варьировалась температура потока. Значение коэффициента тем-

пературной чувствительности для компоненты X определялось по методу линей-

ной регрессии: kх = 0,00039 ± 0,00001 1/C, или 0,039 %/°C и сопоставимо с дан-

ными других исследований. При расхождении значений температуры весов бо-

лее чем на 3–4 °C от температуры их калибровки статическая составляющая тем-
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пературной погрешности превышает погрешность тензометрических весов и её 

следует исключать из результатов измерений. 

Влияние динамической составляющей температуры на нулевые 

показания тензометрических весов выявлено в следующем виде: 

                                0 1 1 2 2 3 3 0j j j j j jn f a T a T a T a                                          (5) 

где j — номер компоненты весов (j = 1, 2, ...6); 0 jn — изменение нулевых пока-

заний за время пуска трубы для j-й компоненты; 1 2 3, ,T T T   — изменение пока-

заний датчиков температуры. 

Функция (5) является аппроксимацией решения уравнения теплопровод-

ности на основе имеющихся экспериментальных данных. Зависимость измене-

ния нулевых показаний компоненты момента рыскания Му внутримодельных 

тензометрических весов от аппроксимирующей функции показана на рисунке 1. 

Полученная погрешность весов 0,008% (СКО) в 6,4 раза меньше погрешности 

калибровки 0,051%. Для остальных компонент вычислены следующие значения 

погрешностей: X — 0,061%; Y — 0,023%; Z — 0,014%; Mx — 0,043%; Mz — 

0,022%. Величины погрешностей для всех компонент меньше значений при 

калибровке. В процессе экспериментальных исследований для каждого отсчета и 

каждой компоненты весов по формуле (5) подсчитывается текущее значение нуле-

вых показаний, соответствующее условиям калибровки весов, когда значение 

коэффициента корреляции для аппроксимирующей функции fj равно единице. 

 

Рисунок 1 — Зависимость изменения нулевых показаний компоненты Му 

тензометрических весов от аппроксимирующей функции f5 за время пуска трубы 

Когда значения коэффициента корреляции меньше единицы, что харак-

терно, как правило, для эксперимента, текущее значение нулевых показаний 

определяется в виде линейной зависимости от найденной функции fj: 

                                        
0 0

0 0 ( ),п д

ij д д

п д

j j

j ij j

j j

n n
n n f f

f f


  


                                         (6) 

где индекс д соответствует значениям до опыта; индекс п — значениям после 

опыта; n0ij — текущее значение нулевых показаний компоненты j для i-го 

отсчета; fij — текущее значение аппроксимирующей функции для i-го отсчета и 

для j-й компоненты весов.  
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Формулы (5) и (6) дают одинаковые результаты в том случае, когда коэф-

фициент корреляции точно равен единице. Разработанный метод учета влияния 

динамической составляющей температуры на нулевые показания тензометри-

ческих весов позволяет устранить систематическую погрешность, связанную с 

динамической составляющей температуры, и уменьшить случайные погрешности 

до уровня погрешностей, получаемых при калибровке весов: 0,02–0,05%. В резу-

льтате можно проводить несколько испытаний за один пуск аэродинамической 

трубы и, следовательно, увеличивать ее производительность, а также уменьшать 

стоимость испытания. 

Для измерения нестационарных нагрузок с помощью тензометрических 

весов используем физическую модель каждой компоненты в виде пружины с 

демпфированием (L. Bernstein). Модель нормальной компоненты изображена на 

рисунке 2. Чувствительный элемент весов заменяется пружиной с демпфиро-

ванием. Модели продольной и поперечной компонент весов аналогичны модели 

нормальной компоненты. Под воздействием произвольной нормальной силы NFA 

метрическая часть весов смещается относительно их земли в направлении дейст-

вия силы. 

 
Рисунок 2 — Модель нормальной компоненты тензометрических весов. 

(1 — модель ЛА или груз; 2 — элемент крепления модели; 

3 — элемент крепления весов). 

 

Измерительная система координат весов OXYZ расположена относительно 

нормальной системы координат под углами тангажа θ и крена γ (рисунок 2). 

Метрическая часть весов 2 соединяется с элементом крепления весов 3 с помо-

щью пружины. К модели ЛА 1 приложены компоненты искомой нестационарной 

аэродинамической силы AFA, NFA и SFA, направленные вдоль осей OX, OY и OZ 

соответственно. На нормальную, поперечную и продольную компоненты весов 

действуют составляющие веса модели ЛА 1 и метрической части весов 2 (рису-

нок 2). При вращении весов вокруг осей OX, OY и OZ возникают инерционные, 

вызванные тангенциальным ускорением, и центробежные силы, действующие на 

весы (А. Н. Жук и др.). 
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Уравнения для известных сил, действующих на продольную, нормальную 

и поперечную компоненты тензометрических весов имеют следующий оконча-

тельный вид: 

                  

2 2
2 2 2

2

( ) ( )( )

( ) ( ) sin ;

S
y AF AF y z AF AF

z AF AF AF

AF M z M z M x M x

M y M y M M g

            

      
                (7) 

              
2 2

2 2 2

2

( ) ( )( )

( ) ( ) cos cos ;

S
x NF NF x z NF NF

z NF NF NF NF

NF M z M z M y M y

M x M x M g M M g

            

        
               (8) 

               

2 2
2 2 2

2

( ) ( )( )

( ) ( ) cos sin ;

S
x SF SF x y SF SF

y SF SF SF

SF M y M y M z M z

M x M x M M g

            

       
              (9) 

где ΔxAF, ΔyAF, ΔzAF — координаты центра масс метрической составляющей 

продольной компоненты весов вдоль осей OX, OY и OZ соответственно; ΔxNF, 

ΔyNF, ΔzNF — координаты центра масс метрической составляющей нормальной 

компоненты вдоль осей OX, OY и OZ соответственно; ΔxSF, ΔySF, ΔzSF — коорди-

наты центра масс метрической составляющей поперечной компоненты вдоль 

осей OX, OY и OZ соответственно; 2 2,x x  — угловая скорость и угловое уско-

рение метрической части весов вокруг оси OX; φ̇𝑦2, φ̈𝑦2 — угловая скорость и 

угловое ускорение метрической части весов при их вращении вокруг оси OY;, 

2 2,z z   — угловая скорость и угловое ускорение метрической части весов при 

их вращении вокруг оси OZ; g — ускорение свободного падения; M, MNF, MSF и 

MAF — массы модели и метрических составляющих нормальной (NF), попереч-

ной (SF) и продольной (AF) компонент весов соответственно. 

В соответствии со вторым законом Ньютона и законом Гука уравнение 

абсолютного движения модели вместе с метрической частью весов в проекции 

на ось весов ОY выглядит следующим образом: 

                     2 2 1 2 1( ) ( ) ( ) ,S A
NF NF NFM M y NF k y y y y NF                           (10) 

где 2y — абсолютное ускорение модели вдоль оси ОY; kNF — коэффициент жест-

кости пружины; βNF — коэффициент демпфирования нормальной компоненты. 

 Уравнение (10) перепишем для перемещения модели относительно земли 

весов 2 1.y y y   Аналогично получаем выражения для поперечной и продоль-

ной компонент. Уравнения для трех компонент являются однотипными и могут 

быть обобщены в единый вид: 

                      1( ) / / ( ) ,A S
i i i i i i i i i i iF M M F k F k F M M x F                             (11) 

где i = 1 — продольная компонента  AF; i = 2 — нормальная компонента NF; i = 3 

— поперечная компонента SF; A
iF  — составляющая искомой аэродинамической 

силы по i-й компоненте весов; 1
ix  — ускорение земли весов по направлению ис-

комой силы с индексом i; Fi — сила, измеренная i-й компонентой весов; 1

S SF AF

— см. выражение (7); 
2

S SF NF  —  (8); 
3

S SF SF — (9). 
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Уравнение (11) является решением смешанной задачи динамики твердого 

тела, в которой между величинами, определяющими положение элементов весов, 

имеются известные соотношения, действующие силы частично известны, а иско-

мая сила A
iF  должна быть определена. 

Математическая модель для измерения вектора нестационарного момента 

разработана с использованием хорошо известной из теоретической механики 

аналогии (Л. Г. Лойцянский, А. И. Лурье) между поступательным и вращатель-

ным движениями твердого тела. Уравнения для искомых нестационарных силы 

(11) и момента являются однотипными и могут быть представлены в общем 

виде: 

                                          .A S
i i i i i i i iL L a L b L c L                                               (12) 

Коэффициенты уравнения (12) приведены в таблице 2. 

Таблица 2 — Коэффициенты искомых нестационарных силы и момента 

i Li ai bi ci 
,S

iL  

выражение 

1 Продольная сила (AF) βAF/kAF (M + MAF)/kAF 1( )AFM M x  AFS (7) 

2 Нормальная сила (NF) βNF/kNF (M + MNF)/kNF 1( )NFM M y
 

NFS (8) 

3 Поперечная сила (SF) βSF/kSF (M + MSF)/kSF 1( )SFM M z  SFS (9) 

4 Момент крена (RM) βRM/kRM ( )/m RM
x x RMJ J k  

1( )m RM
x x xJ J   RMS (13) 

5 Момент рыскания (YM) βYM/kYM ( )/m YM
y y YMJ J k  1( )m YM

y y yJ J   YMS (14) 

6 Момент тангажа (PM) βPM/kPM ( )/m PM
z z PMJ J k  1( )m PM

z z zJ J   PMS (15) 

Выражения для известных моментов, действующих на компоненты момен-

-та крена, рыскания и тангажа тензометрических весов, примут следующий окон-

чательный вид: 

     

2 2 1 0

1 2 2 0 0

2 2
2 2 2 2

2 2
2 0 2 2 0 0 2 0

( cos sin cos )

( cos cos )( sin ) sin

( )

cos ( sin cos sin ).

S
G x

G x G x

y y z z

G y RM x y z RM x x z RM x

RM g z RM M y

y g RM M z RM g

M x y y z x z

RM x R x

        

        

             

             

    (13) 
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1 2 0

1 2 2 0

2 2
2 2 2 2

2 2
2 0 2 2 0 0 2 0

( sin sin )

( cos sin )( cos )

( )

cos ( sin cos sin ),

S
G y

G y

x z x z

G x YM y z x YM y y z YM y

YM x g M z YM

z g M x YM

M x y x z y z

YM y R y

        

       

              

              

      (14) 

    

1 2 0

1 2 2 0

2 2
0 2 2 2 2

2 2
2 0 2 2 0 0 2 0

( sin sin )

( cos cos )( cos )

cos ( )

cos ( sin cos sin );

S
G z

G z

G z x x y y

G x PM z x y PM z z y PM z

PM x g M y PM

y g M x PM

PM g M x z x y y z

PM z R z

       

       

               

             

     (15) 

где RMG — произведение массы метрической составляющей момента крена 

весов MRM на расстояние от оси ОХ до её центра масс RRM; 0x  — угол между 

осью OY и отрезком, соединяющим точку приложения веса метрической состав-

ляющей момента крена весов с осью ОХ; RMx — координата по оси ОХ центра 

масс метрической составляющей момента крена весов; 2y  — угол поворота 

метрической части весов вокруг оси ОY относительно первоначального поло-

жения; 2z  — угол поворота метрической части весов вокруг оси ОZ относите-

льно первоначального положения; PMG — произведение массы метрической сос-

тавляющей момента тангажа весов MPM на расстояние от оси OZ до точки её при-

ложения RPM; 0z  — угол между осью OX и отрезком, соединяющим центр масс 

метрической составляющей момента тангажа весов с началом системы коорди-

нат весов; PMz — координата по оси ОZ центра масс метрической составляю-

щей момента тангажа весов; YMG — произведение массы метрической состав-

ляющей момента рыскания весов MYM на расстояние от оси OY до её центра масс 

RYM; 0y  — угол между осью OX и отрезком, соединяющим центр масс метри-

ческой составляющей момента рыскания весов с началом системы координат 

весов; YMy  — координата по оси ОY центра масс метрической составляющей 

момента рыскания весов; 1 1 1, ,x y z    — угловые ускорения земли весов при их 

вращении вокруг осей OX, OY и OZ соответственно. 

Ускорения земли весов измеряются с помощью трехосевого акселеромет-

ра, установленного на земле весов. Угловые скорости и угловые ускорения мож-

но измерить, например, с помощью трех пар одноосевых акселерометров, уста-

навливаемых на весах в плоскостях OXY, OXZ и OYZ на некотором расстоянии 

друг от друга. Коэффициенты жесткости kAF, kNF, kSF и демпфирования βAF, βNF, 

βSF продольной, нормальной и поперечной компонент весов, моменты инерции 

, ,m RM m YM m PM
x x x y y y z z zJ J J J J J J J J       и коэффициенты демпфирования βRM, 

βPM, βYM определяются с помощью двух классических методов (см., например, Л. 

Г. Лойцянский): задания установившихся гармонических или свободных затуха-

ющих колебаний весов. Параметры метрических частей весов ΔхAF, ΔyAF, ΔzAF, 
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ΔхNF, ΔyNF, ΔzNF, ΔхSF, ΔySF, ΔzSF, RRM, ,RMx RYM, RPM, ,YMy PMz  получаются 

при равномерном вращении весов поочередно вокруг осей OX, OY и OZ (тан-

генциальные силы при таком движении отсутствуют), а параметры M, MAF, 

MNF, MSF, Δх, Δy, Δz, RMG, YMG, PMG, φx0, φy0, и z0 — при изменении углов 

тангажа и/или крена в статических условиях. 

Уравнения (12) при отсутствии динамики примут следующий вид: 

    
 

0

0

0

0
0 0

0
0 0

0
0

( )sin

( )cos cos

( )cos sin

cos ( sin cos ) cos sin ( ) sin

( cos sin sin ) (cos sin cos sin sin )

( cos cos sin ) cos (1 c

M x

y M y

M z

x M xG

y M yG

z M zG

X G G

Y G G G

Z G G

M G y z M

M G x z M

M G x y M

  

    

   

              

               

          0os cos ) sin sin .    

   (16) 

Весовые параметры компонент тензометрических весов определяются из 

решения уравнений (16) при изменении углов тангажа  и крена  изолирован-

ных тензометрических весов (GM = 0). Для вычисления девяти искомых величин 

0 0 0, , , , , , , ,x y z xG yG zGG G G M M M     достаточно двух показаний весов для уравне-

ний силы и трех — для уравнений момента, причем одно из показаний должно 

быть получено при условиях, соответствующих калибровке весов:  = 0 и  = 0. 

В качестве примера в таблице 3 приведены результаты решения уравнений 

(16) для внутримодельных весов с использованием показаний, измеренных при 

56 значениях угла тангажа (доверительный интервал принят равным 95%). 
 

Таблица 3 — Весовые параметры компонент тензометрических весов 

Параметр 

(единицы измерения) 
Значение 

Погрешность  

(отнесенная к половине 

диапазона весов) 

Gx (Н) 169,7 1,1 (0,036%) 

Gy (Н) 174,9 1,4 (0,005%) 

Gz (Н) 171,9 0,8 (0,017%) 

MxG (Нм) 0,09 0,1 (0,008%) 

MyG (Нм) 43,2 0,3 (0,014%) 

MzG (Нм) 40,2 0,3 (0,005%) 

0 (гр.) –0,96 0,72 

0ψ (гр.) 0,19 0,42 

0 (гр.) 100,80 45,36 

Система уравнений (16) переопределена относительно веса модели и коор-

динат его приложения. Для определения параметров модели GM, x, y, z выбра-

ны те уравнения, из решения которых искомые параметры вычислены с наимень-
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шей погрешностью. Как и в случае определения веса динамометра, измерения 

проведены при нескольких значениях углов тангажа  и (или) крена  весов, а 

значения искомых величин выявлены методом линейной регрессии. Процесс 

определения этих параметров является итерационным в силу нелинейности 

уравнений измерения весов (1). В качестве нулевого приближения можно испо-

льзовать нулевые значения параметров. Процесс сходится очень быстро: доста-

точно нескольких итераций для достижения требуемой точности. 

В таблице 4 приведены результаты определения весовых параметров моде-

ли при изменении угла тангажа (20 отсчетов, каждый из которых состоит из 30 

показаний весов). 

Таблица 4 — Вес модели и координаты его приложения 

Параметр 

модели 
Значение Погрешность 

Уравнение 

системы (16) 

GM (Н) 2622,8 0,6 X0 

x (м) 0,0337 0,0005 0
zM  

y (м) –0,02109 0,00008 0
zM  

z (м) 0,00036 0,00004 0
yM  

В процессе испытаний нулевые показания весов регистрируются, когда мо-

дель установлена на весах и, следовательно, вес модели воздействует на динамо-

метр. Кроме того, в аэродинамической трубе невозможно точно установить нуле-

вые значения углов тангажа и крена весов. Как правило, уравнения измерения (1) 

многокомпонентных тензометрических весов являются нелинейными. Для учета 

этих трех обстоятельств рассчитываются нулевые значения весов, 

соответствующие условиям их калибровки (отсутствие нагрузок на весы,  = 0, 

 = 0): 

                             

0 0 0 0 0 0
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0 0 0 0 0 0
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n n f X Y Z M M M

n n f X Y Z M M M

n n f X Y Z M M M
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n n f X Y Z
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  

  

  

  

   0 0 0, , ),x y zM M M

                            (17) 

где 0п  — нулевые показания компонент весов, соответствующие условиям их 

калибровки; n0 — нулевые показания компонент весов, измеренные в 

испытаниях; f — обращенная система уравнений (1) (зависимости электрических 

сигналов от приложенной нагрузки); 
0 0 0 0 0 0, , , , ,x y zX Y Z M M M  — функции, приве-

денные в системе уравнений (16). 
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Суть метода эквивалентна процессу демонтажа модели с весов и устано-

вке весов в положение, соответствующее их положению на калибровочном 

стенде, для измерения нулевых показаний. 

Разработанный метод измерения нестационарных нагрузок применим к 

задаче об измерении массы грузов в движении (М. В. Сенянский, С. И. Гаврилен-

ков). Уравнение (12) для продольной силы в этой задаче имеет следующий вид: 

                                     ( / / ) / ( / ),M F kF m kF g F k                                        (18) 

где М — искомая масса движущегося объекта; m — масса метрической части 

динамометра и платформы; k — коэффициент жесткости динамометра; F — 

показания динамометра; F  и F  — первая и вторая производные по времени 

показаний динамометра; β — коэффициент демпфирования динамометра; g — 

ускорение свободного падения в месте измерения. 

Второй метод измерения массы основан на гармонических колебаниях, 

образующихся при движении груза по платформе. Резонансная круговая частота 

ω0 колебаний динамометра с платформой выражается через коэффициент его 

жесткости k и суммарную массу платформы и метрической части динамометра 

известным соотношением (см., например, Л. Г. Лойцянский, А. И. Лурье): 

                                                         2
0 / .k m                                                           (19) 

Собственная круговая частота весов связана с резонансной частотой следу-
ющим выражением (см., например, Л. Г. Лойцянский, А. И. Лурье): 

                                                  2 2 2
0 ( /2 ) .m                                                      (20) 

Выпишем аналогичные соотношения для груза массой М, установленного 
на платформе: 

                                                   2
0 /( );L k m M                                                      (21) 

                                             

2

2 2
0 ,

2( )
L L

m M

 
     

 
                                           (22) 

где ωL — собственная частота колебаний динамометра с платформой и грузом; 

ω0L — собственная частота колебаний динамометра с платформой и грузом в 

отсутствии демпфирования. 

Из решения системы уравнений (19)–(22) получаем выражение для опреде-

ления искомой массы груза: 
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             (23) 

Массу метрической части динамометра с платформой m определяем при 

изменении угла тангажа (первое уравнение в системе (16)). Коэффициенты демп-

фирования β и жесткости k динамометра получаем одним из двух методов: 

задания установившихся гармонических или свободных затухающих колебаний 

весов. 
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Разработан универсальный метод, который позволяет измерять три компо-

ненты искомой нестационарной силы и три компоненты искомого нестационар-

ного момента с помощью тензометрических весов во всем их рабочем диапазоне 

частот, который включает собственную частоту весов. Задача измерения иско-

мых нестационарных силы и момента решена для общего случая, когда система 

координат тензометрических весов является неинерциальной. В этом случае 

учитываются появляющиеся центробежные и тангенциальные силы, а также вес 

метрических составляющих компонент силы и момента весов, координаты цент-

ров масс и моменты инерции компонент. Искомая произвольная нагрузка может 

быть определена в любой произвольный момент времени (12), требуются лишь 

результаты измерений в небольшом интервале времени для вычисления первой и 

второй производных нагрузки, измеренной весами. 

В разработанном универсальном методе с помощью тензометрических 

весов решаются еще две задачи механики: измерение веса тела, положения его 

центра масс и моментов инерции относительно трех взаимно перпендикулярных 

осей и измерение веса движущегося груза. Получено точное решение задачи 

измерения веса компонент шестикомпонентных тензометрических весов, а также 

веса модели и координат его приложения относительно начала координат изме-

рительной системы весов. Предложен метод учета веса динамометра и модели в 

процессе проведения испытаний на тензометрических весах в аэродинамических 

трубах. 

Во второй главе разработаны трёхкомпонентная математическая модель 

одноосевого маятникового акселерометра для измерения углов тангажа и крена и 

метод измерения нестационарных углов тангажа и крена моделей летательных 

аппаратов в аэродинамических трубах с помощью компенсационных маятнико-

вых акселерометров при наличии вибраций. 

В связи с конструктивными и технологическими особенностями акселеро-

метра ось его чувствительности не перпендикулярна базовой плоскости корпуса. 

Это приводит к влиянию ускорения, вектор которого лежит в плоскости, парал-

лельной базовой, на показания акселерометра. 

Разложение вектора ускорения свободного падения на оси связанной с 

акселерометром системы координат можно представить в следующем виде (В. Г. 

Микеладзе, В. М. Титов): 

                                                

sin

cos cos

cos sin
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g g

g g

g g
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                                                 (23) 

При построении математической модели будем рассматривать акселеро-

метр как прибор, измеряющий составляющую ускорения свободного падения на 

ось чувствительности и обладающий чувствительностью к ускорениям, прило-

женным перпендикулярно к этой оси. Предположим, что в силу особенностей кон-

струкции датчика коэффициенты преобразования по осям OX, OY, OZ будут 

отличаться. Тогда выходной сигнал акселерометра можно представить в виде: 

                         0 sin cos cos cos sinx y zu u K K K                                    (24) 
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где Kx, Ky, Kz — коэффициенты чувствительности датчика по трем осям, u0 — 

показание акселерометра при нулевых значениях углов тангажа и крена. 

При Ky = Kz = 0 математическая модель (24) сводится к однокомпонентной: 

                                     
0 sin arcsin( / ).xu u K a g                                          (25) 

Можно оценить влияние двух последних членов (влияние поперечного 

ускорения) в уравнении (24) на значение выходного сигнала акселерометра. 

Коэффициенты поперечной чувствительности Ky, Kz обычно не превышают 1% 

от значения Kx. Если предположить, что Ky = Kz = 0,01Kх, уравнение (24) сведется 

к следующему: 

0 (sin cos (cos sinxu u K           

Из данного уравнения следует, что при малых углах тангажа последний 

член в скобках вносит заметный вклад в значение выходного сигнала. Этот член 

является систематической погрешностью однокомпонентной математической  

модели (25). 

Коэффициенты Kx, Ky, Kz и u0 уравнения (24) определяются при нескольких 

комбинациях углов крена и тангажа. Окончательный вид уравнение (24) измере-

ния акселерометра будет следующим: 
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                         (26) 

Математическую модель погрешности угла тангажа можно определить из 

уравнения (26) через погрешности угла крена и выходного сигнала акселеро-

метра (А. А. Амосов и др.): 

            
2 2 2 2 2 2 2

2

1
(2 cos cos ) cos ( sin cos )
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u y zK K

F
 



             
,             (27) 

где cos sin cos sin sin .x y zF K K K
          

На рисунке 3 представлены требования к допустимым погрешностям, а 

также сравнение математической модели (27) и результатов калибровки 

акселерометра в зависимости от угла крена для трех значений угла тангажа в 

диапазоне γ = ±90°. 
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Рисунок 3 — Зависимость погрешности угла тангажа акселерометра от угла крена  

(1, 3, 5 — погрешности калибровки акселерометра при θ = 0; 70; 80;  

2, 4, 6 — погрешности математической модели (27) при θ = 0; 70; 80;  

7 — уровень требований аэродинамического эксперимента 

 к погрешности измерения углов). 

Угол тангажа измерялся с помощью оптического квадранта КО-10 с погре-

шностью 10 угловых секунд, а угол крена — оптической делительной головки 

ОДГ-5 с погрешностью 5 угловых секунд. Погрешность калибровки акселеро-

метра определялась как модуль разности показаний оптических средств измере-

ния и расчета по уравнению измерения (26). Сравнение выполнено для акселеро-

метра с коэффициентами Kx = 2,775 В, Ky = 0,0042 В, Kz = 0,020 В и u0 = 0,0028 В. 

Выходной сигнал акселерометра измерялся вольтметром В7-27. Погрешность 

его измерения составила u = 0,000033 В. Кривые 1, 3 и 5 соответствуют резуль-

татам калибровки при θ = 0; 70; 80. Погрешности, рассчитанные на основе 

математической модели (27), показаны на рисунке линиями 2, 4 и 6 для углов 

тангажа θ = 0; 70; 80 соответственно. Значения допустимой погрешности угла 

тангажа в аэродинамическом эксперименте составляют θ = 0,005 (линия 7). 

Для определения влияния температуры на показания акселерометра датчик 

нагревался в термостате при четырех комбинациях углов крена и тангажа. Пока-

зания акселерометра А-18Т в зависимости от температуры приведены на 

рисунке 4 для нескольких его угловых положений. 

В пределах погрешностей проведенного эксперимента температура аксе-

лерометра влияет на выходной сигнал только при изменении угла тангажа, т. е. 

только на коэффициенты u0 и Kx. Уравнение измерения (24) с поправками на 

влияние температуры выразится в окончательном виде: 

                             
   0 1 ( ) sin 1 ( )

cos cos cos sin

k x k

y z

u u a t t K b t t

K K

        

        
                             (28) 

где a, b — коэффициенты температурного влияния; t, tк — текущая температура 

акселерометра и температура калибровки. 
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Рисунок 4 — Влияние температуры на показания акселерометра 

 при его различных угловых положениях:  ≈ 0,  ≈ 0 (кривая 1); 

  ≈ 0,  ≈ 45° (кривая 2);  ≈ 45°,  ≈ 0 (кривая 3);  ≈ 45°,  ≈ 45° (кривая 4). 

 

Коэффициенты a и b можно определить, взяв производную уравнения (28) 

по температуре t. Для двух углов тангажа θ1 и θ2 при постоянном угле крена 

находим искомые коэффициенты: 

 

2 1
1 2

0

1 2

2 1
1 2

sin( ) sin( )

/
sin( ) sin( )

/ [sin( ) sin( )] .x

du du

dt dta u

du du
b K

dt dt

 
     

  
   

 

 
      
 

 

Получены следующие значения коэффициентов акселерометра с приведен-

ными выше параметрами: a = 0,0134/°С, b = 0,00007/°С. Эти значения соответ-

ствует влиянию температуры на основной коэффициент преобразования данного 

датчика приблизительно 0,007 %/°С, а на смещение нуля — 0,0008°/°С. 

Акселерометр обеспечивает выполнение требований к допустимым погре-

шностям измерения угла тангажа в аэродинамическом эксперименте в диапазоне 

±70. Разработанную трехкомпонентную математическую модель можно исполь-

зовать в системе, состоящей из нескольких акселерометров, для одновременного 

измерения углов тангажа и крена. 

Для создания динамической модели акселерометра будем применять упро-

щенную однокомпонентную математическую модель (25), поскольку, как пока-

зано выше, поперечная чувствительность акселерометра не превышает 1% от ос-

новной. Оси нормальной системы координат, которая является инерциальной, 

обозначим OXgYg (рисунок 5), ось чувствительности акселерометра — ОХ. Маят-

ник заменим грузом 1 массой М, а его подвес — пружиной 2 с коэффициентом 

жесткости kх (А. Lawrence, A. Link, et al). В качестве коэффициента демпфирова-
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ния модели акселерометра β принят суммарный коэффициент демпфирования 

подвеса и демпфирования блока электроники обратной связи 3. Массой пружины 

будем пренебрегать в силу ее малости, по сравнению с массой маятника. Ось чув-

ствительности акселерометра OX расположена относительно нормальной систе-

мы координат под углом тангажа . На пружину действует составляющая веса 

маятника Mgsin. Перемещение корпуса акселерометра вдоль оси ОХ относи-

тельно нормальной системы координат обозначим x1, а перемещение маятника 

— x2. Перемещение корпуса акселерометра вызвано внешней силой (ускоре-

нием), действующей на модель ЛА, в которой установлен акселерометр. В этом 

случае система координат, связанная с корпусом акселерометра, является 

неинерциальной. 

 

Рисунок 5 — Схема одноосевого маятникового акселерометра для создания 

математической модели (1 — маятник; 2 — подвес; 3 — демпфер). 

 

В соответствии со вторым законом Ньютона и законом Гука выписываем 

уравнение абсолютного движения маятника в проекции на ось ОХ. Окончатель-

ное выражение для искомого угла при наличии известного ускорения корпуса 

акселерометра и сигнала датчика выглядит следующим образом: 

                    2 2
0 0 0 1sin /( ) /( ) ( )/ / ,U K M K U U U K x g                              (29) 

где 1x  — абсолютное ускорение корпуса маятника вдоль оси ОХ; U — сигнал аксе-

лерометра; U0 — показание акселерометра при нулевых значениях углов тангажа 

и крена; 2
0 /xk M  ; K — коэффициент преобразования в уравнении (25). 

Первые два члена в уравнении (29) являются динамическими характерис-

тиками акселерометра. Третий член — статическая характеристика акселеро-

метра. При отсутствии динамики 10, 0, 0U U x    формула (29) сводится к 

статическому уравнению (25). Последний член в (29) представляет собой ускоре-

ние (вибрацию) корпуса акселерометра вдоль его оси чувствительности, которое 

необходимо измерить для определения мгновенного значения угла. Для этого по-

требуется установить дополнительный акселерометр, который не измеряет посто-

янную составляющую ускорения и собственная частота которого существенно 

превышает верхний уровень частот вибраций 1.x  Резонансную круговую частоту 

колебаний маятника акселерометра ω0 и отношение коэффициента демпфирова-

ния к массе маятника β/M можно получить двумя методами: задания свободных 

затухающих или установившихся гармонических колебаний маятника. 
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Разработан новый универсальный метод измерения нестационарных углов 

тангажа и крена моделей летательных аппаратов в аэродинамических трубах с 

помощью маятникового акселерометра. Задача решена для общего случая, когда 

акселерометр находится в неинерциальной система координат, т. е. к его корпусу 

приложено переменное ускорение вдоль его оси чувствительности. Метод позво-

ляет определять углы в широком диапазоне частот вибраций, включая и собст-

венную частоту колебаний акселерометра. Искомые углы тангажа или крена 

могут быть определены в любой произвольный момент времени с использова-

нием выражения (29), требуются лишь результаты измерений в небольшом 

интервале времени для вычисления первой и второй производных показаний 

акселерометра. 

В третьей главе разработаны метод учета влияния влажности воздуха на 

скорость потока, скоростной напор, числа Маха и Рейнольдса в дозвуковых и 

трансзвуковых аэродинамических трубах при условии отсутствия конденсации 

влаги в потоке и метод измерения нестационарного давления приемником возду-

шного давления при наличии полости между датчиком и приемным отверстием. 

Отношение числа Маха во влажном воздухе Мсм к числу Маха в сухом 

воздухе Мв получено в следующем виде: 

                              

смв

в см

γγ

γ 1 γ 12см в
в

в в см

М 1 2 γ 1
1 М 1 .

М М γ 1 2

 
 

  
    

   
 

                              (30) 

Результаты расчета по формуле (30) представлены на рисунке 6 в виде 

зависимости разности чисел Маха влажного и сухого воздуха от массовой доли 

пара. 

 

Рисунок 6 — Зависимость разности чисел Маха влажного 

и сухого воздуха от числа Маха потока. 

 

Погрешность измерения числа М, характерная для трансзвуковых аэроди-

намических труб, приведена на рисунке 6 для двух значений давления тормо-

жения P0 =50 и 100 кПа (И. И. Юшков). В трансзвуковом диапазоне скоростей 

систематическая погрешность, связанная с влиянием влажности, превышает инст-
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рументальную погрешность измерения числа М, начиная с уровня массовой доли 

пара q ≈ 0,007 при P0 = 100 кПа и q ≈ 0,015 при P0 = 50 кПа. Критерием зна-

чимости поправки являются требования к точности измерения числа М: ΔМ = 

= ±0,001 (AGARD-AR-184), которые удовлетворяются при естественном уровне 

влажности q ≤ 0,02 (рисунок 6). Следовательно, поправку к числу М в трансзву-

ковом диапазоне скоростей при современном уровне требований можно не вно-

сить в результаты обработки экспериментальных данных. Поправка к скорости 

потока получена в виде: 

                              см см см см см см см

в в в в в в в

М М γ М
(1 0,26 ) .

М М γ М

V a R
q

V a R
                                 (31) 

Скорость потока увеличивается на 2,4% при максимальной влажности 

атмосферного воздуха q = 0,08. Максимальное изменение скорости потока при 

естественном уровне влажности (q ≈ 0,015) составляет 0,4% и является значи-

мым. Отношение чисел Re для влажного и сухого воздуха получено в виде: 

                                      см см см в в в

в в в см см в п в

Re М γ
.

Re М γ ( )

R Т

R T q




   
                                      (32) 

Поправку к Re, обусловленную влиянием естественной массовой доли пара, 

при современном уровне требований (ΔRe ≈ ±0,05·106) вносить необязательно. 

Поправка к скоростному напору определена следующим образом: 

                        
2 2

см в см в см в см в/ / (М /М ) (1 0,092 )(М /М ) .Q Q q                                (33) 

Поправка к скоростному напору не требуется при естественном уровне 

водяного пара в воздухе и современном уровне требований: 0,00005.
axc   

Для измерения нестационарного полного и статического давления исполь-

зовалась известная схема комбинированного приемника типа Пито — Прандтля 

с полусферической головкой. Между датчиком и потоком имеется полость, кото-

рая сообщается с потоком через цилиндрическое отверстие. Датчик измерения 

полного давления смещен относительно оси приемного отверстия для предотвра-

щения его повреждения посторонними частицами. Такая конструкция приемника 

представляет собой резонатор Гельмгольца (H. Helmholtz). Воспользуемся поста-

новкой задачи о колебаниях газа в резонаторе, предложенной Релеем (J. W. S. 

Strutt (Lord Rayleigh)), для моделирования приемников полного и статического 

давления. В результате решения этой задачи получена связь между давлением Pe 

на внешней поверхности приемника вблизи приемного отверстия и давлением P, 

измеренным датчиком: 

                                                  
2 2
0 0

,e

P P
P P


  

 
                                                  (34) 

где 0 — резонансная круговая частота колебаний газа в приемном отверстии;  

β — коэффициент демпфирования. 

Два последних члена уравнения (34) являются поправкой к показаниям дат-

чика давления на динамическую систему, которую представляет собой резона-

тор Гельмгольца. Параметры ω0 и β определяются по результатам опытов с зада-
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нием во внешней области установившихся гармонических или свободных зату-

хающих колебаний давления, возникающих после воздействия на приемник импу-

льсного давления. Коррекция амплитуд колебаний выглядит следующим образом: 

                                     0 2 2 2 2 4
0 0(1 ( / ) ) / .a

eP P                                            (35 

Четвертая глава посвящена верификации разработанных в главах 1–3 

методов измерений. Метод измерения нестационарных нагрузок верифицирован 

опытами с приложением ступенчатой силы к однокомпонентному динамометру 

для измерения силы трения пограничного слоя, к продольной и поперечной ком-

поненте шестикомпонентных тензометрических весов и к динамометру для изме-

рения массы движущихся грузов. Рассмотрим случай приложения ступенчатой 

силы к продольной компоненте шестикомпонентных тензометрических весов 

как наиболее характерный. К внутримодельным тензометрическим весам 6Ф-540, 

установленным вертикально, с помощью рыболовной лески привязывалась плат-

форма с грузом весом 49 Н. Диапазон продольной компоненты весов составил 

100 Н, а погрешность (СКО) — 0,32 Н. Для создания силы, близкой к ступен-

чатой, леска пережигалась. Результаты опыта показаны на рисунке 7 а в виде 

зависимости измеренной продольной силы от времени. Частота свободных зату-

хающих колебаний продольной компоненты составила f = 1402 ± 1 Гц. Коэффи-

циент демпфирования определялся с помощью метода линейной регрессии по 

амплитудам затухающих колебаний: βAF = 21,32 ± 0,08 кг/с. Коэффициент жест-

кости продольной компоненты весов — с помощью выражений (19) и (20): kAF = 

= 10,34·106 ± 0,15·106 Н/м. Показания продольной компоненты весов при прило-

жении ступенчатой силы обработаны по формуле (12) при i = 1 и приведены на 

рисунке 7 б (линия 1). Погрешность разработанного метода зависит только от по-

грешности весов: на участке свободных колебаний весов максимальное отклоне-

ние составляет 1 Н, а СКО — 0,24 Н, что меньше СКО продольной компоненты 

0,32 Н, полученного при калибровке весов. Погрешность 10% в определении коэф- 

  
a)  б) 

Рисунок 7 — Продольная сила в зависимости от времени при приложении ступенчатой силы 

(а — продольная сила, измеренная тензометрическими весами; б — сила, рассчитанная по 

уравнению (12),  в зависимости от времени.  1 — расчет при точных значениях 

коэффициента жесткости kAF = 10,34·106 Н/м и массы MAF = 0,133 кг; 

 2 — расчет при значении коэффициента жесткости  с погрешностью 10%: 

 kAF = 11,374·106 Н/м и MAF = 0,133 кг; 3 — расчет при значении  массы 

 с погрешностью 10%: MAF = 0,1463 кг и kAF = 10,34·106 Н/м). 
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фициента жесткости kAF и массы метрической части весов MAF приводит при-

мерно к одинаковому максимальному отклонению искомой продольной силы от 

ее нулевого значения (кривые 2 и 3 соответственно): 4 Н, или 4% от половины 

диапазона компоненты весов. Это подтверждает работоспособность предложен-

ного метода, в том числе и на собственной частоте колебаний весов. 

Верификация метода учета изменения нулевых показаний тензометричес-

ких весов за время пуска трубы выполнена с помощью прибора измерения силы 

трения пограничного слоя. Влияние пространственно-временно́го градиента тем-

пературы на показания динамометра исследовано в опыте с неравномерным 

нагревом динамометра. Результаты опыта приведены на рисунке 8 в виде зависи-

мости показаний динамометра U (в процентах от его диапазона) и термометров 

сопротивления T1–T5 от времени. Сигнал динамометра увеличился на 5% от 

диапазона измерения. Зависимость показаний динамометра от функции f (5) при-

ведена на рисунке 9. СКО данных от линии регрессии составило 0,000056 мВ/В, 

или 0,07% от диапазона динамометра. Получены следующие коэффициенты: с0 = 

0,00017 ± 0,00003 мВ/В; с1 = 0,00063 ± 0,00008 мВ/В/°С; с2 = –0,00038 ± 0,00007 

мВ/В/°С; с3 = 0,00309 ± 0,00059 мВ/В/°С; с4 = –0,00304±0,00003 мВ/В/°С. 

 
 

Рисунок 8 — Изменение показаний динамометра и 

термометров сопротивления от времени при 

нагревании. U — показания динамометра в 

процентах от его диапазона; T1–T4, Т5 — 

показания датчиков температуры соответственно 

на чувствительном элементе и на тыльной стороне 

измерительной площадки. 

Рисунок 9 — Изменение показаний 

динамометра в зависимости от 

линейной комбинации изменений 

показаний датчиков температуры T1–

T4 (5); прямая — линия регрессии. 

 

Для верификации математической модели маятникового акселерометра ис-
пользован оригинальный метод придания акселерометру ускорения, близкого по 
форме к ступеньке. При пережигании рыболовной лески, удерживающей акселе-
рометр в покое, он приходил в состояние свободного падения. При этом постоян-
ная составляющая ускорения изменялась от нулевого значения до 1 g. Параме-

тры ω0 и β/M в уравнении (29) определяли с помощью двух методов — задания 

свободных затухающих и установившихся гармонических колебаний акселеро-

метра. Более точные значения дает метод гармонических колебаний: ω0 = 1293 ± 

± 11; β/M = 460 ± 8. На рисунке 10 продемонстрированы результаты верифика-
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ции предложенного метода. С помощью данного метода устранена системати-
ческая погрешность, обусловленная собственной динамикой акселерометра (кри-
вые 2 и 3 на рисунке 10). 

Верификация метода измерения нестационарного давления приемником 
давления, у которого имеется полость между датчиком и приемным отверстием, 
выполнена на основе результатов импульсного воздействия на приемник стати-
ческого давления и эталонный датчик (рисунок 11). Значения собственной час-
тоты колебаний газа в отверстии и коэффициента демпфирования определены на 
участке свободных затухающих колебаний газа. 

 

 

Рисунок 10 — Показания акселерометра А-17 при пережигании рыболовной лески  

(1 — показания акселерометра; 2 — результат обработки сигнала с использованием (29) при 

ω0 = 1265 рад/с, β/M = 610 рад/с; 3 — результат обработки сигнала с использованием (29) 

при ω0 = 1293 рад/с, β/M = 460 рад/с; 4 — ускорение после затухания колебаний сигнала). 

 

Рисунок 11 — Зависимость давления от времени. Pref — показания контрольного 

датчика измерения статического давления; P — показания датчика в приемнике 

статического давления; Pcor — результат вычисления по формуле (34). 
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Первая и вторая производные показаний датчиков, установленных в прием-
нике, рассчитаны методом конечных разностей второго порядка точности. СКО 
результатов, вычисленных по уравнению (34), от показаний эталонного датчика 
составляет 70 Па, или 0,2% от половины диапазона датчика. Полученные резу-
льтаты демонстрируют работоспособность метода и его высокую точность. 

В пятой главе представлены результаты применения разработанной мето-
дики в трансзвуковой аэродинамической трубе Т-128 и трубе Людвига УТ-1М. В 
трубе Людвига УТ-1М при М = 6 измерена нестационарная сила сопротивления 
и получен коэффициент сопротивления острого конуса с углом раствора 10° и 
длиной 0,96 м. В конусе устанавливался съемный груз для изменения собствен-
ных частот колебаний весов. Продольная сила AF и сила сопротивления D, рас-
считанная по первому уравнению системы (12), показаны на рисунке 12 в зави-

симости от времени при Re1 ≈ 25·106 и нулевом угле атаки. Продолжительность 

существования потока в рабочей части трубы составляет ~40 мс: с 20 миллисе-

кунды по 60. Зависимости коэффициентов лобового сопротивления конуса cD от 

времени для вариантов с грузом и без груза показаны на рисунке 13. Среднее 
значение коэффициента лобового сопротивления варианта с грузом составило  

cD = 0,065 ± 0,017, где в качестве погрешности приведено СКО, а варианта без 

груза — cD = 0,077 ± 0,016. Значения коэффициентов в УТ-1М согласуются со зна-

чением cD ≈ 0,07, полученным в АДТ ЦАГИ Т-116 для этого же конуса при М = 6. 

Для проверки значимости обусловленных влиянием влажности поправок к 

скоростному напору, числам М и Re использовались данные экспериментальных 

исследований в трансзвуковой аэродинамической трубе Т-128 модели типового 

гражданского самолета в условиях фиксированного ламинарно-турбулентного 

перехода пограничного слоя на элементах модели. На рисунке 14 приведены резу-

льтаты трех испытаний в виде зависимости коэффициента подъемной силы 
aуc от 

коэффициента профильного сопротивления 
профaxc  при М = 0,8 и Re = 3·106. Зна- 

  

Рисунок 12 — Продольная сила AF и 

сила лобового сопротивления D конуса, 

рассчитанная по уравнению (12), в 

зависимости  

от времени при Re1 ≈ 25·106 

 и нулевом угле атаки. 

Рисунок 13 — Коэффициент лобового 

сопротивления конуса в зависимости 

 от времени (1 — вариант с грузом; 2 — cD = 0.065 

для варианта с грузом; 3 — вариант без груза; 4 — 

cD = 0.077 для варианта без груза; 5 — 

аэродинамическая труба Т-116, cD ≈ 0.07). 



 

33 

 
Рисунок 14 — Зависимость коэффициента подъемной силы 

от коэффициента профильного сопротивления, М = 0,8. 

 

Рисунок 15 — Амплитудные спектры пульсаций полного давления при М = 0,8.  

Pt — СКО пульсаций измеренного давления;  

Pt cor и Pt a — СКО пульсаций давления перед приемным отверстием,  

рассчитанные с использованием выражений (34) и (35) соответственно. 

чения коэффициента профильного сопротивления уменьшены на константу. Ис-

пытания проводились в начале зимы, поэтому естественный уровень массовой 

доли пара оказался невысоким: q = 0,0025. Минимальный уровень влажности 

достигнут после осушки воздуха в контуре трубы: q = 0,0013. Для режимов 

безотрывного обтекания модели (0,2 ≤ 
aуc  ≤ 0,6) половина размаха коэффициен-

та сопротивления составила 0,00005
axc  , что соответствует краткосрочной пов-

торяемости результатов испытаний в Т-128. Представленные зависимости кос-

венно подтверждают, что влияние влажности на параметры потока незначитель-

но при естественном уровне массовой доли пара. Апробация метода определе-

ния нестационарного давления при наличии полости между датчиком и прием-

ным отверстием проведена с использованием результатов измерения нестацио-

нарных статического и полного давления комбинированным приемником в 

трансзвуковой аэродинамической трубе Т-128. Результаты применения двух 

вариантов (34) и (35) введения поправок к амплитуде пульсаций полного давле-

ния представлены на рисунке 15 в виде спектров пульсаций давления. Для срав-

нения приведен спектр пульсаций давления, измеренного датчиком. 
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Оба варианта дают хорошее соответствие результатов. Разработанный ме-

тод полностью устраняет пик амплитуды давления на собственной частоте прием-

ного отверстия приемника полного давления f = 2,51 кГц и сохраняет с меньшей 

амплитудой основной тон перфорации f ≈ 2,7 кГц (рисунок 15). Расхождение 

полученных в двух вариантах амплитуд давления возникает при f > 8 кГц, когда 

амплитуда становится сопоставима с уровнем шума измерительного канала. Бо-

лее предпочтителен вариант коррекции сигнала с использованием выражения (34). 

Еще одним подтверждением высокой точности разработанных методов яв-

ляется повторяемость квазистатических результатов. Оценка случайных погреш-

ностей выполнена с учетом результатов шестикратных испытаний модели пасса-

жирского самолета в трансзвуковой аэродинамической трубе Т-128 в условиях 

фиксированного ламинарно-турбулентного перехода пограничного слоя на эле-

ментах модели ЛА. Результаты шестикратных испытаний приведены на рисунке 

19 в виде зависимости коэффициента подъёмной силы 
aуc  от преобразованного 

угла атаки -k·
aуc , где  — угол атаки; k — константа. На рисунке 20 показаны 

зависимости модуля разности коэффициентов лобового сопротивления пятикрат-

ных испытаний от коэффициента подъемной силы .
aуc  

 

Рисунок 19 — Зависимость коэффициента подъёмной силы  

модели самолета от преобразованного угла атаки. 

 

Рисунок 20 — Зависимость модуля разности коэффициента 

лобового сопротивления от коэффициента подъёмной силы. 
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Полуразмах (размах есть разность максимального и минимального значе-

ний) угла атаки при фиксированном значении коэффициента подъемной силы 

не превышает 0,01 для безотрывных режимов обтекания 0 ≤ .
aуc  ≤ 0,6. Полу-

размах коэффициента лобового сопротивления не превышает 0,00005. Эти зна-

чения случайных погрешностей угла атаки и коэффициента лобового сопротив-

ления соответствуют современным требованиям производителей гражданской 

авиационной техники. 

 

В заключении приводятся основные выводы исследования. 
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Основные результаты работы и выводы 

 

1. Разработаны методы определения нестационарных аэродинамических 

характеристик моделей летательных аппаратов с высокой точностью с помощью 

тензометрических весов и компенсационных маятниковых акселерометров. 

2. Созданы устройства для измерения нестационарной силы, нестационарного 

давления, нестационарных углов тангажа и крена и динамометр для измерения 

нестационарной силы трения пограничного слоя. Разработаны математические 

модели этих устройств. 

3. Разработанные методы измерения позволяют определять искомые нестацио-

нарные параметры в широком диапазоне частот, включая и собственную частоту 

измерительных устройств. 

4. Задачи измерения нестационарных нагрузок и углов решены для общего 

случая, когда системы координат измерительных устройств являются неинер-

циальными. 

5. При определении квазистатических аэродинамических характеристик разра-

ботанные методы позволили уменьшить случайные погрешности коэффициента 

сопротивления и угла атаки в 3–5 раз до уровня 0,00005 0,0001
axc     и   

 ±0,005–0,01°, который соответствует современным требованиям производите-

лей транспортных самолетов. 

6. При измерении нестационарных нагрузок разработанные методы обеспе-

чили уменьшение среднеквадратичной погрешности измерения в 10 раз, по 

сравнению с существующими методами, до уровня 1% для однокомпонентных 

динамометров и 0,5–3% для шестикомпонентных тензометрических весов. 

7. Разработанный метод измерения нестационарного давления приемниками 

давления, у которых имеется полость между датчиком и приемным отверстием 

обеспечивает среднеквадратичную погрешность на уровне 1% диапазона измере-

ния датчика давления. 

8. Метод учета изменения нулевых показаний тензометрических весов 

уменьшает погрешность, обусловленную влиянием динамической составляющей 

температуры весов, до уровня среднеквадратичной погрешности весов 0,05–

0,1%. 

9. Показано, что влияние естественной влажности потока в аэродинамических 

трубах на числа Маха и Рейнольдса несущественно при существующем уровне 

требований к погрешностям определения аэродинамических характеристик и 

при условии, что отсутствует конденсация влаги в потоке и местное число Маха 

М < 0,9. Значимой является поправка к скорости потока: изменение его скорости 

при максимальной естественной массовой доле пара q ≈ 0,015 составляет 0,4%. 

10. Разработанные методы измерения нестационарных аэродинамических 

характеристик могут быть использованы для обработки результатов испытаний 

моделей летательных аппаратов и их элементов в аэродинамических трубах 

кратковременного, периодического и непрерывного действия с применением 

тензометрических весов и маятниковых компенсационных акселерометров. 
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